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非 轴 对 称 端 壁 改善 涡轮 叶 栅 流 场 研究 
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摘 要 
标 ， 


以 Pack B 涡轮 平面 叶 栅 为 研究 对 象 ， 采 用 非 轴 对 称 端 壁 造 型 方法 ， 以 减少 涡轮 叶 栅 总 压 损 失 为 优化 目 
进行 了 涡轮 叶 栅 的 非 轴 对 称 端 壁 优化 设计 ， 优 化 后 的 总 压 损 失 减 小 了 11.83%。 通 过 对 叶 栅 的 下 端 壁 以 及 上 下 


端 壁 进 行 非 轴 对 称 造 型 并 与 原型 光 壁 模型 进行 全 叶 高 流 场 对 比分 析 表 明 : 非 轴 对 称 造 型 对 几乎 全 叶 高 的 总 压 损 失 分 布 
产生 影响 , 大 幅 减 小 了 20% 和 80% 叶 高 附近 的 总 压 损失 , 对 气流 角 和 下 游 涡 强度 的 影响 局 限 在 近 造 型 壁面 侧 的 30% 叶 高 内 . 
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端 壁 损失 在 涡轮 叶 栅 总 损失 中 约 占 了 三 
的 比重 由 ,是 涡轮 内 部 重要 的 损失 源 之 一 ,主要 产 
生 于 二 次 流 以 及 端 壁 边界 层 内 的 医 性 摩擦 作用 . 端 
壁 造型 技术 引入 了 沿 周 向 ( 非 轴 对 称 ) 和 流向 ( 轴 对 
称 ) 的 凸凹 设计 , 非 轴 对 称 造型 在 20 世纪 90 年 代 首 
次 被 Rose 等 是 验证 能 有 效 地 降低 涡轮 中 二 次 流 损 
失 ， 使 端 壁 附近 的 压力 场 更 均匀 。 非 轴 对 称 端 壁 造 
型 基本 原理 是 利用 流 线 曲 率 来 改变 流 道内 部 的 压力 
梯度 : 凸 的 流 线 曲 率 能 够 加 速 流 动 , 减 小 当地 静 压 ; 
止 的 流 线 曲率 能 够 延迟 流动 , 增加 当地 静 压 。 

现 有 的 非 轴 对 称 造 型 方法 可 分 为 两 类 : 第 一 类 
方法 是 在 分 析 给 定 的 流 场 细节 的 基础 上 ， 选 择 合 
适 的 造型 结构 。Harvey 和 Rose 等 B4 针对 涡轮 叶 
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栅 ， 在 流 场 分 析 以 及 二 次 流 机 理 研究 的 基础 上 生成 
了 三 维 非 轴 对 称 轮 载 造型 有效 地 减 小 了 通道 涡 的 
尺度 ， 弱 化 了 对 转调 。Dorfner 和 Voss 等 回 延续 
上 述 思路 对 3 级 压气 机 的 第 三 级 静 子 进行 了 非 轴 对 
称 轮 载 造型 ， 有效 地 消除 了 静 叶 和 角 区 回流 ， 同 时 在 
近 失 速 工 况 下 使 级 效率 提高 了 1%, 第 二 类 是 采用 优 
化 的 方法 在 对 端 壁 复杂 流动 不 能 完全 了 解 的 情况 下 ， 
萌 助 优化 方法 找到 符合 流 场 的 最 优 结构 。Reising 和 
Schiffer 67] 采用 自动 多 目标 优化 与 三 维 RANS 的 联 
合 求解 器 寻找 高 亚 音 速 压 气 机 动静 叶 栅 的 最 优 端 壁 
几何 形状 , 最 终 通过 下 端 壁 的 处 理 手段 , 抑制 了 根部 
区 域 的 角 区 分 离 , 在 设计 工 况 以 及 非 设 计 工 况 效率 
均 有 所 提升 。 唐 慧 敏 和 罗 华 玲 等 &9] 以 ISIGHT 为 


通信 作者 : 滕 金 芳 , 研究 员 , tjfQsjtu.edu.cn 


AN (三 甘 
V 口 11 


J | 


| 


chinaXiv:201706.00376v1 


5 期 


平台 对 低速 Pack B 涡轮 平面 叶 栅 以 及 一 级 半 高 负 
荷 轴 流 涡轮 的 上 下 端 壁 进行 了 非 轴 对 称 端 壁 的 优化 
设计 , 减 小 了 总 压 损失 ,验证 了 非 轴 对 称 端 壁 对 通 
道内 涡 的 生成 和 发 展 有 抑制 作用 ， 也 影响 到 涡 的 不 

在 涡轮 平面 叶 栅 非 轴 对 称 造型 的 研究 中 ,通常 
讨论 非 轴 对 称 端 壁 对 半 叶 高 的 流 场 的 影响 。 本文 以 
Fine/Design 3D 模块 为 平台 ,对 低速 Pack B 涡轮 平 
面 叶 栅 进行 非 轴 对 称 造型 优化 设计 ， 分 别 对 叶 顶 的 
上 端 壁 和 上 下 端 壁 进行 非 轴 对 称 造型 ， 根 据 三 种 方 
案 在 整个 叶 高 范围 内 的 流 场 差异 ， 深 入 分 析 非 轴 对 
称 端 壁 对 涡轮 叶 栅 流动 的 影响 机 理 。 


1 几何 模型 和 数值 方法 


本 文选 择 的 计算 模型 Pack B 涡轮 平面 叶 栅 是 
Pratt&Whitney 公司 用 于 低压 涡轮 研究 的 低速 试验 
叶 栅 ， 其 在 2008 年 发 表 了 针对 该 叶 栅 进行 的 非 轴 
对 称 端 壁 设计 试验 成 果 ， 
数 见 文献 [10]， 其 中 ， 叶 高 为 0.203 m， 人 
NO 
数 分 别 是 0.073 和 0.111. 

采用 Fine/Autogrid 对 Pack B 潢 轮 久 
行 网 格 构造 ， 经 过 对 中 径 处 截面 参 
确定 了 叶 顶 的 B2B 拓扑 结 
( 见 表 1)， 通 过 与 实验 出 口气 党 确定 
网 格 对 计算 精度 的 影响 ( 见 图 1). 


表 1 不 同 量 级 网 格 参数 
Table 1 Flow path nodes of different grid 


机 


总 网 格 数 径 向 网 格 点 数 
30 37 
50 61 
70 85 
100 125 SS 
130 161 
150 189 
200 257 


100 万 以 下 的 网 格 , 预测 精度 差 , 不 仅 没 有 捕捉 
到 15% 叶 高 的 气流 角 峰 值 ， 在 中 径 处 计算 结果 与 试 
验 值 相 比 误 差 大 。 当 网 格 数 达 到 100 万 时 ， 中 径 处 
的 气流 角 计 算 结果 与 试验 值 吻合 较 好 ,但 在 15% 相 
对 叶 高 处 的 气流 角 的 预测 仍 存在 一 定 偏差 。 当 总 网 
格 数 达到 200 万 时 ， 此 时 径 向 网 格 点 数 为 257， 该 
网 格 计 算得 到 的 气流 角 (红色 曲线 ) 与 试验 值 吻合 良 
好 , 最 大 偏差 仅 为 3.4%(11% 叶 高 位 置 处 ). 这 一 现象 
在 前 期 的 有 关 Pack B 的 文献 中 并 没有 被 发 现 . 计算 
结果 表明 径 向 的 网 格 芯 密 不 仅 会 对 近 端 壁 的 流 场 特 
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征 捕 提 有 决定 作用 ， 对 中 径 处 的 流 场 细节 的 捕捉 也 
会 产生 影响 。 


© 
OR} 图 1 出 口气 流 角 径 向 分 布 对 比 
用 的 实验 数据 及 详细 驮 、 Fig. 1 Comparison of angle spanwise distribution 


(d) 试验 吸力 面 
(b) k-e (©) Fe (EWF) 油 流 显示 
”CX 图 ”不 同 潮流 模型 与 试验 的 吸力 面 极限 流 线 
AS 2 Suction surface streamline of different turbulent model 
\ and experiment result 


根据 参考 文献 [10] 中 试验 得 到 的 吸力 面 油 流 显 
示 ， 对 比 不 同 浴 流 模型 采用 上 述 网 格 计算 得 到 的 吸 
力 面 极限 流 线 ( 见 图 2)。 试验 中 吸力 面 有 较 大 的 回 
流 ， 开 始 于 60% 左 右 弦 长 位 置 ， 主流 区 的 回流 与 端 
壁 的 角 区 分 离 相互 作用 形成 较 大 的 螺旋 状 ， 产生 掺 
混 导 致 下 游 的 损失 增加 ， 在 之 后 的 总 压 损失 分 析 中 
也 能 验证 . 其 中 k-e 带 壁 面 函 数 (End Wall Function) 
模型 计算 得 到 的 吸力 面 回 流 、 涡 尺度 与 试验 最 吻合 . 

因此 , 计算 采用 200 万 网 格 拓扑 结构 和 k-e 带 
壁面 函数 清流 模型 ，y+ 值 小 于 3， 符 合 水 流 模 型 计 
算 要 求 。 


2 非 轴 对 称 端 壁 优化 
本 文 针 对 Pack B 涡轮 平面 叶 栅 的 一 侧 端 壁 进 
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行 了 非 轴 对 称 端 壁 优化 设计 (采用 非 轴 对 称 造型 的 
一 侧记 为 下 端 壁 ， 光 壁 的 另 一 侧记 为 上 端 壁 ), 优化 
工具 为 Fine/Design 3D 模块 , 优化 流程 如 图 3 所 示 。 


流 场 分 析 
建立 数据 库 
多 目标 优化 


图 3 非 轴 对 称 端 壁 优化 流程 


Fig. 3 Optimization process 


2.1 参数 化 拟 合 


本 文 的 目的 是 通过 端 壁 造 型 控制 二 次 流 以 达到 


减 小 损失 的 目的 , 造型 的 方法 如 图 4 所 示 , 在 端 壁 沿 

流向 上 截取 5 条 切线 ， 每 条 切线 上 按 等 距 选 取 

自由 控制 点 生成 Pack B 涡轮 叶 栅 的 非 轴 对 逢 0 

非 轴 对 称 端 壁 造 型 范围 略 超 出 了 叶片 人 

1 与 切线 5 上 的 控制 点 高 度 取 值 保持 

变量 数 为 24, 通过 Bezier 抠 拟 合 方式 沼 
4G 


4 


ee 
称 端 壁 曲面 。 


图 4 非 轴 对 称 端 壁 造型 点 分 布 


Fig. 4 Non-axisymmetric endwall contouring control points 


2.2 多 目标 遗传 算法 优化 

Fine /Design 3D 的 优化 过 程 是 基于 人 工 神 经 网 
络 、 遗 传 算法 和 近似 函数 技术 展开 的 。 优化 前 采用 
Database_Generation 模块 生成 数据 库 ， 采 用 拉丁 超 
立方 离散 取样 方式 对 参数 化 后 端 壁面 上 的 24 个 优化 
自 变量 在 10% 叶 高 ( 士 0.01m) 范围 内 生成 60 个 样本 ， 
保证 生成 的 样本 具有 全 局 代表 性 . 优化 过 程 应 用 Op- 
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timization 模块 , 采用 基于 人 工 神经 网 络 的 NSGA-II 
多 目标 遗传 算法 寻找 目标 函数 的 最 优 值 。 本 文 的 优 
化 目标 为 : 在 流量 基本 不 变 的 基础 上 ,减少 涡轮 叶 
栅 总 压 损失 。 为 此 ,设置 了 3 个 罚 函 数 (Objective 
Function), 具体 条 件 为 : 流量 越 接 近 123 kg/s, 总 压 
损失 系数 越 接 近 0.05， 罚 函数 越 小 ; 总 压 损失 系数 
<0.08。 罚 函数 被 定义 为 : 


= >_P = Pn 二 + Plossl 二 Ploss2) 


ii Sa 
Rn - 加 | (Vret 
其 中 ， 输入 值 Cimp 和 参考 值 ref 设 为 相同 ; WwW 是 比 


重 (Penalty Weight), 通过 增加 总 压 损 失 系 数 的 比重 
因子 , 使 其 在 优化 过 程 中 具有 优先 性 ; 指数 为 2. 


经 过 2 迭 代 , 优化 结果 基本 收敛。 
2. d 称 端 壁 优化 结果 


A i re 

) 与 参考 文献 [8], [10] 中 优化 结果 ( 见 图 

eV 致 ， 高 度 差 云图 如 图 6 
拟订 ， 


(b) 参考 文献 [8] (0) 参考 文献 [10] 
图 5 非 轴 对 称 端 壁 造型 对 比 


Fig. 5 Non-axisymmetric endwall contouring comparison 


一 0.001 
一 0.002 


一 0.003 


图 6 优化 前 后 端 壁 高 度 差 云图 


Fig. 6 Non-axisymmetric endwall contouring sketch 
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3 结果 分 析 

将 优化 后 的 非 轴 对 称 造型 分 别 应 用 在 叶 栅 的 下 
端 壁 (Opt1l) 和 上 下 端 壁 (Opt2), 并 与 光 壁 模型 (da- 
tum) 做 对 比 。 三 个 模型 的 流 场 参数 如 表 2 所 示 ， 
下 端 壁 加 入 非 轴 对 称 造 型 后 流量 变化 不 大 仅 减 小 了 
0.73%， 总 压 损失 减 小 了 11.83%， 二 次 流动 能 系数 
CsxE 减 小 了 13.39%; 上 下 端 壁 同时 采用 非 轴 对 称 造 
型 时 , 流量 减 小 了 0.98%， 总 压 损失 减 小 了 13.32%， 
二 次 流动 能 系数 减 小 了 14.56%. 采用 相同 几何 模型 
的 文献 [8], [10] 对 平面 叶 栅 的 两 侧 端 壁 同时 采用 非 
轴 对 称 造 型 ， 总 压 损失 分 别 减 小 了 12.96% 和 9.6%， 
相 比 而 言 本 文 的 优化 效果 明显 ， 下 文 将 对 优化 前 后 
的 流 场 进行 详细 的 分 析 。 


表 2 三 种 模型 的 流 场 参数 


Table 2 Flow parameters of three models 


方案 mn/(kg/s) w Aw/% CSKE ACsKE/% 
Datum 124.66 0.07537 0 0.00335126 0 

Opt1 123.75 0.066456 11.83 0.00290255 13.39 AN 

Opt2 123.44 0.065332 13.32 0.00286324 14.56 


总 压 损失 和 一 次 流动 能 系数 的 定义 如 他 
0.5p (ez) 


»— SP 


TP — TP, 
WwW 二 一 一 一 一 一 
Th -SP ; 


其 中 , 1 和 2 分 别 表示 叶 栅 i 出 口 (140 双 轴 向 弱 
长 位 置 B.)，vwsec 和 wsec 表示 二 次 流速 度 分 量 . 
3.1 气动 参数 分 析 

图 7 为 总 压 损失 系数 沿 径 向 分 布 . 由 图 7 可 以 观 
察 到 采用 下 端 壁 非 轴 对 称 造 型 后 (opt1) 总 压 损失 减 
小 最 明显 的 位 置 是 15%~30% 叶 高 以 及 80%~90% 叶 


CSKE = 


高 .再 增加 上 端的 非 轴 对 称 造型 时 , 总 压 损失 减 小 、\\ 、 02 


不 明显 , 主要 分 布 在 70%~85% 叶 高 而 叶片 通道 
主流 区 吸力 面 的 回流 和 端 壁 角 区 分 离 的 相互 疼 攻 的 
叶 高 也 在 10%~30% 和 70%~90% 范 围 内 ( 见 图 2(c))， 
由 此 可 见 140% 轴 向 弦 长 位 置 损失 的 主要 来 源 就 是 回 
流 和 角 区 分 离 相互 作用 带 来 的 能 量 掺 泥 . 

图 8 为 叶片 出 口气 流 角 沿 径 向 的 分 布 . 叶片 的 几 
何 出 气 角 是 60°, 图 8 中 下 端 壁 采用 非 轴 造 型 与 光 辟 
的 模型 相 比 , 在 5% 叶 高 内 折 转 角 增 加 , 15%~23% 叶 
高 内 落后 角 减 小 ,而 30% 叶 高 以 上 范围 的 出 口气 流 
角 几 乎 没有 变化 . 总 的 来 说 , 非 轴 对 称 端 壁 造型 使 得 
出 口气 流 角 在 主流 区 分 布 更 加 均匀 ， 平 均 气流 角 从 
55.45° 增 大 到 了 56.09"， 落 后 角 减 小 了 约 0.64°。 再 
增加 上 端 壁 的 非 轴 对 称 造型 时 ， 气 流 角 在 顶部 的 变 
化 趋势 一 致 , 95% 叶 高 以 上 折 转 角 增加 , 77%~85% 叶 
高 内 落后 角 减 小 . 
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图 8 出 口气 流 角 沿 径 向 分 布 (1.4Bz) 
Fig. 8 Outflow angle spanwise distribution (1.4Bz) 


在 采用 单 侧 的 非 轴 对 称 造型 后 ， 总 压 损失 在 上 
叶 高 附近 也 有 变化 ， 而 气流 角 的 改变 只 集中 在 近 壁 
面 30% 叶 高 以 内 。 表明 气流 角 和 总 压 损失 发 生 改 变 
的 机 理 不 一 样 ,下 文 将 进行 深入 的 探讨 。 

对 140% 轴 向 弦 长 位 置 的 总 压 损 失 分 布 进行 分 
析 ， 如 图 9 所 示 。 下 端 壁 非 轴 对 称 造型 后 总 压 损 
失 系 数 有 所 减 小 ， 主 要 体现 在 5% 叶 高 内 的 近 下 端 
壁 (图 中 红色 标示 区 域 ) 的 高 损失 区 1 在 造型 后 消 
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NE 


(a) datum 


(b) optl 


(c) opt2 


图 9 总 压 损 失 系数 云图 (1.4B;) 
Fig. 9 Total pressure loss coefficient 2 


失 ，20%、80% 叶 高 附近 的 两 个 高 损失 区 2 We 
同时 减 小 ,后 者 对 应 了 图 7 中 的 损失 峰值 减 小 。 


95% 叶 高 以 上 的 近 上 端 壁 的 高 损失 区 1 5 


有 改变 ， 再 增加 上 端 壁 的 非 轴 对 称 造型 后 ， 
壁 的 高 损失 区 1 消失 . 结果 表明 ， 单 侧 寺 称 
造型 会 对 高 损失 区 2 产生 影响 ， 人 ; 而 高 损 
失 区 1 上 ee 
3.2 壁面 流 谱 分 析 

通过 流 线 的 分 析 发 现 a 
片 通道 中 的 吸力 面壁 角 涡 , 图 10(a) 中 再 附 线 ALI、 
ee 
和 SL2 分 别 是 上 下 端 壁 的 角 区 分 离 ，F1 和 F2 分 
别 是 角 区 分 离 和 回流 相互 作用 形成 的 螺旋 点 。 当 下 
端 壁 采用 非 轴 对 称 端 壁 时 ， 回 流 位 置 从 光 壁 算 例 的 
75%% 弱 长 后 移 到 80% 弦 长 ,回流 区 域 减 小 ; 同时 ， 回 
流 与 角 区 分 离 相 互 作用 形成 的 螺旋 状 涡 的 影响 区 睹 
由 约 10% 叶 高 减 小 为 约 3.9% 叶 高 , 螺旋 点 的 位 塞 基 
本 不 变 为 12.9% 和 87.4% 叶 高 , 角 区 分 离 的 起 始点 也 
几乎 没有 变化 ,部 是 从 根部 的 21.2% 弦 长 位 置 开始 .。 
再 增加 上 端 壁 的 非 轴 对 称 造 型 后 ， 吸 力 面 的 涡 拓扑 
结构 变化 不 大 . 

螺旋 状 癌 和 图 9 中 的 高 损失 区 2 的 相对 叶 高 
位 置 基本 相同 ， 在 下 端 壁 采用 非 轴 对 称 造 型 后 ， 两 
个 螺旋 状 涡 和 两 个 高 损失 区 2 同时 减 小 ， 进 一 步 
验证 了 损失 主要 来 源 于 吸力 面 尾 缘 回 流 和 和 角 区 分 
离 相 互 作用 形成 的 螺旋 状 涡 的 能 量 摊 混 过 程 。 在 
Pack B 涡轮 平面 叶 栅 中 ， 单 侧 采 用 非 轴 对 称 端 壁 
通过 减弱 上 下 端 壁 两 侧 的 角 区 分 离 和 回流 的 相互 作 
用 达到 降低 总 压 损失 的 目的 ， 而 单 侧 端 壁 造型 会 对 


人 


个 叶 高 的 流动 产生 影响 的 机 理 将 在 下 文 深入 


(a) datum (b) optl 


图 10 叶片 吸力 面 极限 流 线 


Fig. 10 Suction surface streamline 


(c) opt2 


由 于 优化 后 的 非 轴 对 称 端 壁 造型 表现 出 的 特征 
有 : 叶片 通道 前 半 段 的 吸力 面 下 四 , 压力 面 上 凸 , 通 
道 后 半 段 压力 面 下 凹 ， 吸 力 面 上 凸 。 端 壁 造 型 对 近 
壁面 的 静 压 及 流 线 分 布 ( 见 图 11) 有 直接 的 影响 . 造 
型 前 后 近 壁 面 流 线 的 前 缘 鞍 点 位 置 没 有 改变 , 但 马 
蹄 涡 吸 力 面 分 支 和 压力 面 分 支 汇合 后 形成 的 再 附 线 
距离 壁面 更 近 (如 图 11 中 标 红色 区 域 所 示 ), 即 吸力 
面 分 离 的 周 向 尺度 更 小 。 这 是 因为 端 壁 的 非 轴 对 称 
造型 减 小 了 通道 前 半 段 的 压力 梯度 ， 增 大 了 后 半 段 
的 压力 梯度 ， 改 变 了 马蹄 涡 分 支 的 空间 走向 ， 从 而 
影响 通道 涡 的 发 展 。 
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(a) 光 壁 


3.3 涡 结 构 分 析 


道内 已经 形成 了 一定 强 度 的 旋涡 ， 而 对 
端 壁 造 型 后 在 该 截面 位 置 旋涡 才刚 
展 ,该 现象 表明 非 轴 对 称 端 壁 } 


涡 在 流向 的 形成 位 置 。 在 


对 称 端 壁 的 通道 低压 区 和 


Static Pressure 


102200 


102000' 


101800 


101600 


101400 


101200 


101000r 


100800 
(b) 非 轴 对 称 端 辟 


图 11 近 壁 面 静 压 和 流 线 分 布 图 
Fig. 11 Endwall streamline and static 2 2 


可 弦 长 截面 ， 非 轴 
道 涡 都 被 有 效 限制 在 


端 壁 下 止 区 域 ， 与 光 壁 原型 相 比 螺旋 点 后 移 ， 


(a) 光 壁 


Total Pressure 
102400 


102300 


102100 


102000 
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(b) 非 轴 对 称 端 壁 
图 12 0.13B; 的 总 压 分 布 和 周 向 流 线 ( 半 叶 高 ) 


Fig. 12 Circumferential streamline and total pressure 
distribution(0.13B;, 50% span) 


在 涡轮 叶片 通道 中 ,通道 涡 在 叶 栅 的 各 涡 系 中 


占 主导 地 位 ， 


影响 通道 内 二 


次 流 发 展 和 质量 转移 机 


< 
VRNT 当 Pack B 的 下 端 壁 采用 非 轴 对 称 造型 时 ， 通 
壁面 的 曲率 改变 了 近 壁 面 压 力 梯度 ， 进 而 改变 了 
通道 涡 的 周 向 位 置 并 抑制 其 发 展 ， 通 道 涡 强度 和 位 
置 的 变化 影响 了 质量 迁移 使 叶片 尾 缘分 离 的 位 置 后 
移 ,减弱 回 流 ， 从 而 减 小 了 与 角 区 分 离 相互 作用 后 
产生 的 螺旋 状 涡 的 强度 和 尺度 使 总 压 损失 减 小 。 


(a) 光 壁 (b) 非 轴 对 称 端 壁 
图 13 0.25Bz 的 总 压 分 布 和 周 向 流 线 ( 半 叶 高 ) 


Fig. 13 Circumferential streamline and total pressure 
distribution (0.25B;, 50% span) 
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采用 和 2 准则 衡量 90% 和 140% 轴 向 弦 长 位 置 的 
涡 的 分 布 , 如 图 14、 图 15 所 示 。 选择 90% 轴 向 弱 长 
位 置 是 为 了 排除 尾 缘 脱 落 涡 的 影响 。 由 图 14 可 见 ， 
在 靠近 吸力 面 角 区 有 两 个 反 向 涡 ， 其 中 1 和 1 是 
通道 涡 ,，2 和 2' 是 壁 角 涡 。 当 下 端 壁 采用 非 轴 对 称 
造型 时 , 下 通道 涡 1 的 尺度 减 小 , 位 置 略 向 吸力 面 靠 
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(a) datum (b) optl 


Lambda 2 


(c) opt2 


图 14 Xz 准则 对 比 (90 色 办 向 弦 长 位 置 ) 
Fig. 14 M2 criterion distribution (0.9Bx) 


(a) datum 


(b) optl 


图 15 Xz 准则 对 比 (140% 轴 向 弦 长 位 
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Fig. 15 M2 criterion distrib WR .4B;) 


CN 


N 
近 , 下 壁 角 涡 2 尺度 增 大 但 位 置 不 变 ， 上 通道 的 涡 。 \ ea, 其 附近 涡 的 尺度 也 减 小 . 


位 置 和 尺度 基本 不 变 。 壁 角 涡 的 尺度 较 小 ， ee 
以 


响 根 部 的 出 口气 流 角 [3 站。 因此 , 图 8 中 5% 
下 出 口气 流 角 的 过 偏转 增 大 的 原因 是 壁 角 涡 2 的 增 
大 ; 通道 涡 在 向 下 游 发 展 的 过 程 中 有 向 吸力 面 和 主 
流 区 发 展 的 趋势 , 在 15%~23% 叶 高 范围 内 的 落后 角 
减 小 的 原因 是 通道 涡 1 的 减 小 ; 30% 叶 高 以 上 涡 强度 
和 气流 和 角 分 布 均 不 变 。 再 增加 上 端 壁 的 非 轴 对 称 造 
型 后 ， 涡 和 气流 角 变 化 趋势 一 致 

在 140%% 轴 向 弱 长 位 置 , 通道 涡 在 尾 缘 脱落 涡 的 
相互 作用 下 ， 分 别 在 上 下 端 壁 附近 形成 两 对 较 强 的 
反 向 涡 . 下 端 壁 采用 非 轴 对 称 造 型 时 , 对 应 图 9 中 高 
损失 区 2 的 损失 减 小 的 同时 该 区 域 的 涡 的 结构 也 有 
所 改变 , 尺度 减 小 , 涡 的 尺度 受 非 轴 对 称 端 壁 影响 更 
明显 的 区 域 在 近 下 端 壁 25% 叶 高 范围 内 ,而 75% 叶 
高 以 上 的 涡 分 布 几乎 没有 变化 。 再 采用 上 端 壁 的 非 


单 侧 的 非 轴 对 称 端 壁 通过 对 通道 涡 的 作用 能 对 
几乎 全 叶 高 的 流 场 造 成 影响 , 减 小 了 总 压 损失 , 但 
对 气流 角 分 布 的 影响 仅 在 30% 叶 高 范围 内 .造成 该 
差别 的 原因 是 其 影响 机 理 的 不 同 。 总 压 损失 在 整个 
叶 高 范围 内 都 有 所 减 小 的 原因 是 , 下 通道 涡 被 抑制 ， 
导致 流量 重新 分 配 后 回流 减 小 ， 从 而 减弱 了 回流 和 
角 区 分 离 相 互 作用 形成 的 两 个 螺旋 状 涡 的 强度 和 大 
小 , 减弱 了 高 损失 区 2 的 损失 . 气流 角 的 变化 与 和 
准则 的 变化 较为 一 致 ， 仅 在 非 轴 对 称 端 壁 附近 才 有 
直接 的 影响 ，5% 叶 高 内 因为 壁 角 涡 增强 而 导致 转折 
角 增 大 ,15%~23% 叶 高 因为 通道 涡 减 弱 而 使 落后 角 
减 小 . 总 压 损 失 在 近 壁 面 5% 叶 高 内 也 因为 上 游 壁 角 
涡 的 增 大 改变 了 尾 缘 的 涡 结构 分 布 而 减 小 。 从 文中 
的 分 析 发 现 ， 总 压 损失 较 高 的 区 域 和 涡 尺 度 较 大 的 
区 域 并 不 一 致 ， 在 下 端 壁 采用 非 轴 对 称 造型 时 ， 中 
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径 以 上 叶 高 的 总 压 损失 也 有 较 大 的 减 小 而 涡 的 结构 
和 大 小 几乎 不 变 . 在 之 后 的 研究 中 将 针对 损失 和 涡 


的 形式 、 大 小 之 间 的 相互 作用 关系 进行 深入 的 研究 
分 析 . 
4 结 论 


1) 通过 与 Pack B 涡轮 平面 叶 栅 的 试验 数据 做 
对 比 ， 发 现 了 数值 模拟 精度 对 径 向 网 格 点 数 具 有 依 
赖 性 . 径 向 网 格 蔓 密 不 仅 会 对 近 根 部 的 流 场 特征 捕 
捉 有 决定 作用 ， 对 中 径 处 的 流 场 细 闻 的 捕捉 也 会 产 
生 影 响 。 


2) 采用 集成 了 参数 化 拟 合 、 流 场 分 析 、 样 本 


数据 库 建立 以 及 基于 人 工 神 经 网 络 的 多 目标 遗传 优 
化 算法 等 模块 的 自动 寻 优 流程 对 Pack B 涡轮 平 
面 叶 栅 一 侧 端 壁 进 行 非 轴 对 称 端 壁 优化 设计 ， 使 叶 
栅 总 压 损 失 减 小 了 11.83%， 二 次 流动 能 系数 减 小 了 
13.39%. 

3) 通过 对 光 壁 、 8 
eer tae dds 


了 下 通道 涡 减弱 了 主流 网 回锅 ， 减 小 了 与 上 下 角 

区 分 离 的 摊 混 ， 从 而 使 得 总 压 损失 减 小 ; 非 轴 对 称 

造型 后 ,下 通道 涡 尺 度 减 小 , 下 壁 角 涡 尺 度 增 大 , 气 

流 角 的 变化 趋势 与 涡 结构 的 改变 较为 一 致 . 
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